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Notations. 

V vitesse  de  l’appareil  par  rapport  à la  terre. 

W vitesse  de  l'appareil  par  rapport  à la  masse  d'air  qui  le  contient  (vitesse 
propre  de  l'appareil). 

v vitesse  propre  de  la  masse  d’air  contenant  l’appareil,  par  rapport  à la  terre. 

U composante  verticale  de  V , 
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Wn  composante  verticale  de  W. 

vn  composante  verticale  de  v. 

'i  inclinaison  de  V sur  l'horizon. 

Y inclinaison  de  W sur  l’horizon. 

V0  vitesse  du  régime  normal. 

Vm  vitesse  du  régime  de  poussée  des  hélices  minima. 

VM  vitesse  du  régime  de  la  plus  rapide  ascension  de  l’aéroplane. 

Um  composante  verticale  de  la  vitesse  de  l’appareil  pour  le  régime  de  poussée 
des  hélices  minima. 

U„  composante  verticale  de  la  vitesse  de  l’appareil  pour  le  régime  de  la  plus 
rapide  ascension. 

P = P0  -f-  p poids  total  de  l'appareil. 

PG  poids  normal  de  l’appareil. 

p surcharge  de  l’appareil. 

pm  surcharge  limite. 

<I>  poussée  résultante  des  hélices. 

•ho  poussée  normale  des  hélices. 

11  résistance  de  l’air  de  tout  l’appareil,  quand  un  régime  est  atteint. 

F traînée  (composante  de  R suivant  W). 

N poussée  (composante  de  R suivant  la  normale  à W). 

i angle  d’attaque,  défini  par  la  condition  que  i — o quand  N = 0. 

i0  angle  d’attaque  du  régime  normal. 

im  angle  d'attaque  du  régime  de  poussée  des  hélices  minima. 

/„  angle  d’attaque  du  régime  de  la  plus  rapide  ascension  de  l’appareil. 

y ordonnée  de  la  caractéristique  de  Penaud. 

i/0  valeur  de  y pour  le  régime  normal; 

?/m  valeur  de  y pour  le  régime  de  poussée  des  hélices  minima. 

y;  ordonnée  de  la  caractéristique  de  Lilienthal. 

A — y — ym  réserve  de  sustentation. 

An  = y 0 — y m réserve  normale  de  sustentation. 

Q qualité  aérodynamique  de  l’aéroplane. 


L’aéroplane  considéré  dans  tout  ce  mémoire  sera  censé  être  de  l'un  quelconque  des 
types,  actuellement  en  usage  dans  la  pratique  de  l’aviation,  c’est-à-dire  constituant  un 
ensemble  rigide,  abstraction  faite  de  ses  manœuvres,  gouvernes  et  de  son  appareil  moteur- 
propulseur,  et  ayant  un  plan  de  symétrie  parallèle  à sa  vitesse  normale  de  vol.  Nous  sup- 
poserons, en  outre,  que  la  poussée  résultante  des  hélices  passe  par  son  centre  de  gravité 
et  nous  envisagerons  uniquement  le  mouvement  de  l’appareil  parallèlement  à son  plan  de 
symétrie  considéré  vertical. 

Envisageons  notre  appareil  se  déplaçant  dans  une  masse  d'air  relativement  uniforme, 
que  nous  considérerons  comme  pouvant  en  général  être  animée  par  rapport  à la  terre, 
envisagée  comme  système  de  référence  absolu,  d’une  vitesse  propre  v constante  en  grandeur 
et  direction. 

Nous  disons  que  l’aéroplane  considéré  a atteint  un  de  ses  régimes  de  translation  rec- 
tiligne et  uniforme  quand  son  mouvement  s’effectue  avec  une  vitesse  constante  en  gran- 
deur et  direction,  le  plan  de  symétrie  de  l’appareil  restant  vertical  et  l’appareil  conservant 
une  orientation  invariable  par  rapport  à sa  trajectoire  rectiligne, 


Pour  qu’un  régime  s’établisse,  il  faut  et  il  suffit,  que  l’ensemble  de  toutes  les  forces 
appliquées  à l’aéroplane  constitue  un  système  de  forces  en  équilibre. 

Quand  l'aéroplane  a atteint  un  de  ses  régimes,  les  forces  agissantes  sur  l’appareil 
sont  : 

1°  Le  poids  P de  tout  l’appareil,  qui  passe  toujours  par  son  centre  de  gravité  G et 
(jui  est  toujours  dirigé  suivant  la  verticale  descendante.  Le  poids  P est  variable  suivant 
la  charge  de  l’appareil.  Nous  appellerons  poids  normal  et  nous  le  désignerons  par  Pu  le 
poids  de  l’appareil  à l’envolée  avec  tous  ses  accessoires,  y compris  le  pilote  et  un  appro- 
visionnement d’essence  et  d’huile  pour  un  vol  d’une  heure.  Toute  surcharge  supplémen- 
taire de  l’appareil  sera  désignée  par  /;.  Nous  avons  ainsi  : 

P = Po  + !>.  (1) 

Une  fois  la  surcharge  de  l’appareil  déterminée  on  peut  considérer  son  poids  P comme 
constant,  du  moins  pendant  un  certain  intervalle  de  temps,  durant  lequel  le  poids  d’essence 
et  d’huile  consommé  par  le  moteur  est  négligeable  comparativement  au  poids  de  tout 
l’appareil. 

2°  La  poussée  'h  de  l’hélice  (ou  la  poussée  résultante  «I»  des  hélices,  quand  l’appareil 
est  muni  de  plusieurs  hélices  symétriquement  disposées)  que  nous  considérons  disposée 
de  telle  manière  qu’elle  soit  horizontale,  quand  l’appareil  a atteint  son  régime  normal  de 
vol  horizontal  en  air  calme.  Nous  admettrons  en  outre,  dans  une  première  approximation, 
que  la  poussée  <I>  peut  être  considérée  comme  constante,  indépendamment  de  la  vitesse  de 
l’appareil,  dans  l’intervalle  des  variations  qu  elle  peut  avoir  à subir  pendant  le  vol  de  ce 
dernier  et  indépendamment  des  petites  variations  de  l’angle  d’attaque,  tant  que  l’on  ne 
touche  pas  aux  circonstances  de  la  carburation  du  moteur  et  aux  transmissions  qui  relient 
l’hélice  au  moteur1.  Nous  considérerons  aussi,  (pie  le  couple  de  réaction  du  moteur  est 
équilibré  par  tel  ou  autre  moyen  et  que  l’effet  gyroscopique  des  hélices  et  des  autres 
masses  animées  de  rotation  rapide  dont  peut  être  muni  l’appareil  est  ou  bien  négligeable, 
ou  bien  équilibré  par  une  disposition  convenable  des  masses  tournantes. 

3°  La  résistance  résultante  de  l’air  de  tout  l’appareil.  Pour  le  cas  considéré  du  mouve- 
ment de  l’aéroplane,  le  système  des  forces  de  la  résistance  de  l’air  de  tout  l’appareil  se 
réduit  à une  résultante  unique  R,  située  dans  le  plan  de  symétrie  de  l’appareil  et  dont  nous 
considérerons  les  deux  composantes,  la  traînée  F dirigée  suivant  la  vitesse  relative  W 
de  l’appareil  par  rapport  à la  masse  d’air  qui  le  contient,  mais  évidemment  toujours  de 
sens  contraire  à cette  vitesse,  et  la  poussée  N dirigée  suivant  la  normale  à cette 
vitesse. 

Tous  les  expérimentateurs  en  matière  d’aérodynamique  sont  à l’heure  actuelle  d’accord, 
que  pour  l’intervalle  des  variations,  que  peuvent  avoir  à subir  la  vitesse  relative  W et 
l’angle  d’attaque  i de  l’appareil,  pendant  le  vol  de  ce  dernier,  on  peut  exprimer  avec  une 
bonne  approximation  F et  N par  les  formules  : 

F = aW2t  ( i ) (2a) 

N = XW2s  (, i ) (2 b) 


1.  Pour  la  justification  de  cette  hypothèse,  voir  l’article  de  M.  Paul  Painlevé:  « Étude  sur  le  régime  normal 

d'un  aéroplane  ».  Technique  aéronautique , n°  1,  1er  janvier  1910,  p.  4. 


Dans  l’état  actuel  de  nos  connaissances  des  lois  de  la  résistance  de  l’air  on  peut,  avec 
une  approximation  suffisante,  considérer  les  fonctions  7 i)  et  - (i)  comme  étant  de  la 
forme  : 


7 ( i)  — ri-  -|-  / i -f-  à 


(3a) 


et  par  conséquent  écrire  : 


- (/  = 1 


F — }.W2  [ri*  -f  fi  + 7) 


(4a) 


N = ÿ,W3  /. 


(U) 


Dans  les  formules  précédentes,  a,  r,  t,  7 sont  certains  coetlicients,  constants  pour  un 
appareil  donné  et  qui  le  caractérisent  au  point  de  vue  de  sa  résistance  de  l’air  ; i désigne 
l’angle  d’attaque  que  nous  considérons  défini  par  la  condition  que  : 


r.  ( i ) = 0 pour  i = o. 


(5) 


Le  coefficient  /,  dépend  presque  exclusivement  de  la  résistance  de  l’air  de  la  voilure 
de  l'appareil,  tandis  que  a dépend  principalement  de  la  résistance  de  l’air  de  l'esquif. 

Par  les  forces  résultantes  ci-dessus  énumérées  nous  tenons  compte  d'absolument 
toutes  les  forces  agissantes  sur  l’aéroplane  quand  il  a atteint  un  de  ses  régimes. 

Toutes  ces  forces  se  feront  équilibre  quand  leur  résultante  sera  nulle  et  leur  moment 
résultant  par  rapport  au  centre  de  gravité  de  l’appareil  sera  aussi  nul. 

Comme  le  poids  P passe  toujours  parle  centre  de  gravité  G de  l'appareil  et  que  nous 
considérons  la  poussée  <!'  comme  passant  aussi  par  G,  le  moment  de  toutes  les  forces 
agissantes  sur  l'appareil  par  rapport  à son  centre  de  gravité  se  réduit  au  moment  des  forces 
de  la  résistance  de  l'air,  moment  que  nous  désignerons  par  moment  ou  couple  aérodyna- 
mique. 

On  conçoit  aisément  que  le  couple  aérodynamique  ne  s'annule  en  général  que  pour 
une  orientation  déterminée  de  l'appareil  par  rapport  à la  vitesse  relative  W,  c'est-à-dire 
pour  une  valeur  déterminée  de  son  angle  d’attaque. 

Quand  l'appareil  considéré  est  muni,  pour  sa  gouverne  dans  le  plan  vertical,  d'un 
gouvernail  horizontal,  la  manœuvre  de  ce  dernier  modifie  la  distribution  des  forces  de  la 
résistance  de  l'air,  et  à chaque  nouvelle  orientation  du  gouvernail  horizontal,  il  correspond 
en  général  une  orientation  nouvelle  de  l'appareil  par  rapport  à W,  pour  laquelle  le  couple 
aérodynamique  s’annule  de  nouveau.  La  condition  que  le  moment  résultant  des  forces 
agissantes  sur  l’appareil,  par  rapporta  son  centre  de  gravité,  doit  être  nul,  quand  l'appa- 
reil a atteint  un  de  ses  régimes,  sera  donc  remplie,  quand  l'angle  d’attaque  de  l’appareil 
aura  la  valeur  qui  correspond  à l’orientation  de  son  gouvernail  horizontal. 

On  voit  ainsi  que  l’angle  d’attaque  de  l’appareil,  quand  ce  dernier  a atteint  un  de  ses 
régimes,  dépend  exclusivement  de  l'orientation  de  son  gouvernail  horizontal  et  seule  la 
manœuvre  du  gouvernail  horizontal  peut  amener  la  variation  de  l’angle  d’attaque,  indé- 
pendamment de  toutes  les  autres  caractéristiques  du  régime  de  l'appareil. 

On  peut  aussi  obtenir  la  variation  de  l'angle  d’attaque  de  régime  d’un  aéroplane,  en 
faisant  usage  d’un  poids  mobile  disposé  sur  l’appareil. 

Dans  tous  les  cas , ce  qu'il  importe  de  bien  remarquer , c'est  que  la  variation  de  l'angle 
d'attaque  de  régime  d'un  aéroplane  ne  peut  être  obtenue  que  par  une  manœuvre  effectuée 


sur  l'aéroplane  et  ayant  pour  résu  liai,  soi l.  une  modification  du  niomenl  des  forces  agis- 
santes sur  l' aéroplane , par  rapport  a son  centre  de  gravité,  soit  une  modification  de  la  distri- 
bution des  masses  constituant  V appareil.  Toutes  autres  circonstances  pouvant  se  modifier 
pendant  le  vol  de  V appareil  laissent  invariable  l'angle  d'attaque  de  régime. 

Pour  traduire  la  seconde  condition,  que  la  résultante  de  toutes  les  forces  agissantes 
sur  l’appareil  est  nulle  quand  un  régime  est  atteint,  nous  exprimerons  l'égalité  des  pro- 
jections de  ces  forces,  sur  la  vitesse  relative  W et  la  normale  à cette  vitesse.  Nous  faisons 
donc  usage  d’un  système  d’axes,  animé  d’une  vitesse  constante  v , auquel  système  sont  par 
conséquent  applicables  toutes  les  équations  de  la  dynamique. 


Nous  obtenons  ainsi,  en  négligeant,  dans  une  première  approximation,  l’inclinaison 
de  <I>  sur  W : 


F — «I>  — P sin  y = WN1  (ri-  -|-  ti  -f-  5)  (6a) 

N = P cos  y = X W*i.  (6 b) 

En  divisant  la  première  de  ces  équations  par  la  seconde,  nous  obtenons  la  relation 
qui  relie  l’inclinaison  y,  de  W sur  l’horizon,  avec  l’angle  d’attaque  i. 


tg  y = >'  i -(-  l ~\~  v 

P cos  v & ' ' t 


(7) 


La  figure  ci-contre  donne  toutes  les  grandeurs  qui  intéressent  un  régime  de  l’aéro- 
plane et  qui  sont  portées  k partir  du  centre  de  gravité  G de  l’appareil  pris  comme  origine. 


(i f est  la  trace,  sur  le  plan  de  symétrie  de  l’appareil,  du  plan  contenant  W et  normal  au 
plan  de  symétrie  de  l’appareil,  quand  N = (J,  plan  que  nous  désignons  par  plan  fictif. 
L'angle  de  W et  du  plan  fictif  représente  donc  l’angle  d'attaque  t,  défini  par  la  condition 
(a).  y désigne  l’inclinaison  de  W sur  l'horizon,  angle  considéré  comme  positif  quand  \Y 
est  une  vitesse  ascendante.  t0  est  l’angle  de  Gf  et  de  <1>  et  représente,  d'après  la  disposition 
adoptée  pour  <I>,  l’angle  d’attaque  du  régime  normal  de  vol  horizontal  en  air  calme. 

La  vitesse  relative  de  l’appareil,  par  rapport  à la  masse  d’air  qui  le  contient  étant  \Y, 
et  la  vitesse  d’ensemble  de  cette  masse  d'air  étant  v,  la  vitesse  absolue  Y de  l'appareil 
par  rapport  à la  terre  est  donc  égale  à la  somme  géométrique  de  \Y  et  de  v. 

X = W + v.  (8) 

L’inclinaison  de  V sur  l’horizon  sera  désignée  par  >i,  angle  qui  sera  considéré  comme 
positif  quand  V sera  une  vitesse  ascendante. 

Pour  établir  plus  aisément  toutes  les  propriétés  des  régimes  de  l'aéroplane  et  qui  sont 
caractérisées  par  les  équations  (6a),  (6/))  et  (7),  et  le  fait  que  le  couple  aérodynamique  est 
nul  quand  un  régime  est  atteint,  nous  ferons  usage  d'une  interprétation  géométrique  des 
équations  précitées,  méthode  due  à M.  Paul  Painlevé  1 et  que  nous  exposerons  sous  une 
forme  quelque  peu  généralisée. 

Considérons  dans  l'équation  (7),  en  la  rapportant  à un  système  d'axes  rectangulaires, 
tout  le  premier  membre  comme  ordonnée,  c'est-à-dire  posons  : 


P cos  V 


7 = y 


(9 


et  regardons  l’angle  d’attaque  i comme  abscisse. 

L’équation  : 

y = ri  -f-  / + y (10) 

représentera  alors  une  hyperbole  que  nous  désignerons  avec  M.  Paul  Painlevé  par  carac- 
téristique de  Penaud.  Il  est  aisé  de  voir  que  cette  hyperbole  a son  centre  situé  sur  l’axe 
des  ordonnées  à une  distance  t de  l’origine,  et  a pour  asymptotes  l'axe  des  ordonnées  et 
la  droite  dont  le  coefficient  angulaire  est  égal  à r.  La  branche  à considérer  de  cette  hyper- 
bole est  représentée  sur  la  figure  2 

Considérons  de  même,  dans  l’équation  (6Z>),  l’angle  i comme  abscisse,  mais  cette  lois 

W* 

■ comme  ordonnée  ; end  autres  termes,  posons  : 

cos  y 


L’équation  : 


W2 

cos  y 


r,- 


(11) 

(12) 


représentera  alors  une  hyperbole  équilatérale,  ayant  l'origine  pour  centre  et  les  axes 
pour  asymptotes  et  que  nous  désignerons  par  caractéristique  de  I.ilient liai.  La  branche 
à considérer  de  cette  caractéristique  est  aussi  représentée  sur  la  figure  2. 


1.  Voir  l’article  de  M.  Paul  Painlevé  précédemment  cité. 

•_>.  [^coefficient  / étant  généralement  négatif,  nous  avons  considéré  le  centre  de  1 hyperbole  comme  situé  au- 
dessous  de  l’axe  des  abscisses. 


Il 


Connaissant,  pour  un  appareil  donné  de  poids  P et  dont  1 ' hélice  fournit  une  poussée 
1 d»,  les  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal,  on  peut  aisément  déterminer  tous  les 


éléments  du  régime  qui  correspond  à la  valeur  de  l'angle  d'attaque,  fixée  par  l’orientation 
dans  laquelle  est  maintenu  le  gouvernail  horizontal. 


— 12  — 


En  effet,  à chaque  valeur  i de  l’angle  d’attaque,  il  correspond  sur  la  caractéristique  de 

Penaud  une  valeur  déterminée  de  y (voir  fig.  2).  Connaissant  y et  l’équation  (9)  nous 

donne  directement  la  valeur  de  y qui  correspond  au  régime  envisagé  et  qui  a pour 
expression  : 


Y 


v*F\A’ 


+ i - 


P* 


(13) 


1 — 


P2 


La  caractéristique  de  Lilienthal  nous  donne  directement  la  valeur  de  r(  qui  correspond 
à l’angle  d’attaque  envisagé,  et  connaissant  y,  nous  trouvons  directement  la  valeur  corres- 
pondante de  W. 

W2  = Y)  cos  y.  (14) 


Quand  y est  un  petit  angle,  ce  qui  a généralement  lieu,  on  peut,  dans  une  première 
approximation,  considérer  cos  y ~ 1 et  sin  y --  y.  Dans  ces  conditions,  les  équations  (6a) 
et  (6 b)  se  réduisent  à : 

d»  — Py  = /,  W2  (ri2  + ti  -f-  a)  (15  a) 

P = aW -i  ( 1 5 A) 

et  l’équation  (7)  à : 

p — Y—  ri  -f-  t -f-  r (16) 

et  les  ordonnées  des  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  ont  simplement  pour 
expressions  : 

<I> 

ij  = p — y (I7) 

•/1  = WL  (18) 


Dans  cette  approximation  l’inclinaison  y,  en  grandeur  et  signe,  nous  est  simplement 


<1> 

donnée  par  la  différence  du  rapport  — et  de  la  valeur  y de  l’ordonnée  de  la  caractéris- 


tique de  Penaud,  qui  correspond  à l’angle  d’attaque  envisagé,  tandis  que  l'ordonnée  cor- 
respondante de  la  caractéristique  de  Lilienthal  nous  donnera  directement  la  valeur  de 
W,  si  l'on  a soin  de  porter  sur  l'axe  des  ordonnées  de  cette  caractéristique,  en  face  de 
chaque  ordonnée,  non  pas  sa  valeur,  mais  celle  de  sa  racine  carrée. 


Pour  la  simplification  des  discussions  qui  vont  suivre,  nous  ferons  usage,  dans  leur 
exposé,  de  cette  approximation,  mais  l’on  peut  toujours,  dans  chaque  cas,  considérer  y et 
W calculés  d’après  les  relations  exactes  et  que  l’on  pourra,  si  l'on  préfère,  remplacer  par 
des  constructions  graphiques  qu’il  est  assez  aisé  de  combiner. 

Ainsi  donc,  les  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  nous  donnent  fort  aisément 
tous  les  éléments  des  divers  régimes  de  l’aéroplane,  par  rapport  à la  masse  d'air  qui  le 
contient. 
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Il  est  aisé  de  voir  que  le  problème  inverse  de  la  détermination  de  i et  de  W,  con- 
«I> 

naissant  — et  y,  n’admet  pas  en  général  de  solution  uniforme. 

<J> 

En  effet,  chaque  système  de  valeurs  de  — et  de  y définit  une  valeur  de  //,  à laquelle 

il  correspond  en  général,  sur  la  caractéristique  de  Penaud,  deux  valeurs  de  i (voir  fig.  2), 
auxquelles  valeurs  il  correspond,  sur  la  caractéristique  de  Lilienthal,  deux  valeurs  de  W. 
Pour  un  seid  point  de  la  caractéristique  de  Penaud  il  y a exception.  C est  celui  dont  la 
tangente  est  parallèle  à l’axe  des  abscisses.  Nous  désignerons  ce  point  par  m,  son  ordonnée 
par  ym  et  son  abscisse  par  tm.  A la  valeur  ym  de  ?/,  il  correspond  seulement  une  valeur  de 
i — im  et  une  valeur  de  W que  nous  désignerons  par  Wm.  M.  Paul  Painlevé  a indiqué 
toute  une  série  de  circonstances,  qui  nous  amènent  à conclure  que  tous  les  régimes  dont 
les  angles  d'attaques  sont  supérieurs  à im  doivent  être  considérés  comme  pratiquement 
irréalisables'.  Dans  tout  ce  qui  suit,  nous  ne  nous  occuperons  que  des  régimes  pratique- 
ment réalisables,  c’est-à-dire  ceux  dont  les  angles  d’attaque  sont  inférieurs  à im. 

Montrons  que  l’allure  générale  des  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal,  dans 
l’intervalle  des  variations  de  l'angle  d’attaque  compris  entre  0 et  im,  est  tout  à fait  indé- 
pendante de  l’approximation  admise  pour  les  lois  de  la  résistance  de  Pair  et  que  par 
conséquent  la  méthode  indiquée,  pour  l’étude  des  régimes  de  l'aéroplane,  est  tout  à fait 
générale. 

En  partant  de  la  forme  générale  des  lois  de  la  résistance  de  l'air,  représentée  par  les 
formules  (2a)  et  (2A),  on  voit  aisément  que  les  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal 
ont  pour  expressions  générales  : 


T [I) 
~ (il 


19) 


/.K  ( / ) 


(20) 


Si  I on  s’en  rapporte  aux  meilleures  données  expérimentales  que  nous  possédons 
actuellement  sur  les  lois  de  la  résistance  de  l’air,  on  verra  aisément,  que  les  fonctions  7 : (i) 
et  t (i)  sont  toujours  caractérisées  par  les  propriétés  générales  suivantes,  pour  l’intervalle 
des  variations  de  i comprises  entre  zéro  et  une  quinzaine  de  degrés  environ,  que  nous 
avons  uniquement  à considérer. 

La  fonction  - (i)  est  une  fonction  continue,  uniforme  et  croissante  de  i ; elle  s'annule 
par  définition  avec  i;  elle  est  positive  pour  des  valeurs  positives  de  i et  a sa  concavité 
tournée  vers  l’axe,  des  i.  En  d’autres  termes  : 

pour  i = O ; z (0)  = O 

pour  i >■  O ; - (i)  ■>  O 

(0  > O 

*'-(*')  <0. 

La  fonction  x (ij  est  aussi  une  fonction  continue  et  uniforme  de  i;  elle  est  positive 
pour  des  valeurs  positives  de  i;  elle  ne  s’annule  pour  aucune  valeur  de  i contenue  dans 

1.  Voir  à ce  sujet  l’article,  précédemment  cité,  de  M.  Paul  Painlevé. 


1 intervalle  considéré;  elle  passe  en  général  par  un  minimum  pour  une  valeur  /,  de  i,  et  a 
sa  convexité  tournée  vers  Taxe  des  i.  Autrement  parlant  : 


pour  t = 0 ; 

x (o)  > 0 

pour  i > 0 ; 

x (i)  > 0 

x"(i)  > 0 

pour  o i <(  i. 

t'  (i)  < 0 

pour  i — /, 

x'  ( i ) - 0 

pour  i > /', 

x'  ( i ) > 0. 

Du  fait  de  ces  propriétés  des  fonctions  tc  (i)  et  t (t),  on  voit  (pie  la  caractéristique  de 
Penaud,  pour  l'intervalle  considéré  des  variations  de  i,  est  une  fonction  continue,  uniforme 
et  positive  de  i.  Qu  elle  admet  toujours  l’axe  des  ordonnées  pour  asymptote.  Qu'il  existe 
une  valeur  positive  im  de  i qui  rend  ?/  minimum.  En  effet,  nous  avons  : 

dy_  _ (i)  - (i)  — (Î)  t (i) 

di  -2  (i) 


Pour  i = 0,  le  numérateur  de  cette  expression  est  négatif.  Pour  i croissant  à partir  de 
zéro,  ce  numérateur  finira  par  devenir  positif,  car  à partir  de  i >>  i, , x'  (i)  devient  positif  et 
tc  ( i ) croît  généralement  beaucoup  plus  rapidement  que  x ( i ).  Il  existera  donc  une  première 
valeur  positive  /m  de  i , pour  laquelle  ce  numérateur  deviendra  nul  et  par  conséquent  y 
passera  par  un  minimum  ou  un  maximum.  Gomme  ensuite  nous  avons  : 

*y  = ^ (j)  W (0  r (j)  - T."  (i)  X (Q]  - 2 TC  (i)  tJ  (i)  {-’  (i)  TC  fi)  - (f)  T UT: 

di 2 tc;  (i) 

que  dans  l’intervalle  de  0 à im,  l'expression  : 

x'(i)  7X  (i)  — tc'  ( i ) x (i) 


est  toujours  négative  et  que  tc"  (i)  < 0,  tout  le  numérateur  de  est  toujours 
dans  l’intervalle  considéré  et  par  conséquent  : 


d*y 

~dd 


>0, 


c’est-à-dire  de  même  signe  que  y.  Donc  pour  i = im,  c'est  bien  par  un  minimum  que  passe 
y et  la  courbe  (19)  a toujours  sa  convexité  tournée  vers  l'axe  des  i. 

En  ce  qui  concerne  la  caractéristique  de  Lilienthal,  nous  avons  : 


d rt  _ >.  P tc;  (Q 
di  />”  --  (i) 


d>ri  — /.:!  P TC"  (/,)  TC~  (i)  + 2 A»  P TC  (/)  [TC'(ii]* 


et  l'on  voit  aisément  que  rt  est  une  fonction  continue,  uniforme,  positive  et  décroissante  de 
i ; que  la  courbe  (20)  admet  toujours  l’axe  des  ordonnées  pour  asymptote  et  qu’elle  a sa 
convexité  tournée  vers  l’axe  des  i,  car  comme  (i)  <j  O,  nous  avons  : 


di  - 


> O, 


c’est-à-dire  de  même  signe  que  ïj. 

On  voit  ainsi  que  les  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  ont  bien  toujours,  pour 
l’intervalle  des  variations  de  i compris  entre  O et  im,  l’allure  qui  leur  a été  attribuée  sur  la 
figure  2,  indépendamment  de  l’approximation  admise,  pour  l’estimation  des  fonctions  - (i) 
et  ~ ( i ). 

Les  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  sont  susceptibles,  comme  il  est  aisé  de 
le  voir,  d’une  détermination  expérimentale  directe.  Du  reste  la  première  de  ces  caracté- 
ristiques a déjà  été  considérée  par  certains  expérimentateurs  en  matière  d’aérodynamique, 
entre  autres  par  M.  G.  Eiffel.  Au  fond,  ce  que  nous  désignons  par  caractéristique  de 
Penaud  n’est  autre  chose  que  la  courbe  qui  nous  donne,  en  fonction  de  l’angle  d’attaque, 
les  valeurs  du  rapport  de  la  résistance  à l’avancement  de.  l’appareil,  à la  composante 
sustentatrice  de  la  résistance  de  l’air  de  tout  l’appareil.  Daiys  les  notations  de  M.  G.  Eiffel 

c’est  la  courbe  du  rapport  en  fonction  de  i.  Dans  les  « Compléments  de  la  première 

édition  de  la  résistance  de  l’air  et  l’aviation  »,  de  M.  G.  Eiffel,  on  trouvera  toute  une  série 
de  caractéristiques  de  Penaud.  Pour  le  monoplan  Balsan,  p.  il  ; pour  la  torpille  Paulhan- 
Tatin,  p.  44;  pour  le  monoplan  Letellier-Bruneau,  p.  46;  pour  le  biplan  M.  Farman, 
p.  48.  Les  courbes  de  M.  Eiffel  se  rapportent  seulement  à un  système  d’axe,  qui,  par 
rapport  au  nôtre,  est  un  peu  déplacé  vers  la  droite,  vu  la  différence  de  définition  de. 
l’angle  d’attaque.  On  verra  que  toutes  ces  courbes  ont  bien  l’allure  générale  que  nous 
leur  avons  établie. 

L’usage  que  l’on  fait  généralement  de  ces  courbes  est  plutôt  malheureux.  Car  on  les 

F 

trace  surtout  pour  observer  le  minimum  du  rapport—.,  et  on  a tendance  à préconiser 

l’angle  d’attaque  qui  correspond  à ce  minimum,  comme  étant  le  plus  favorable  à adopter, 
pour  le  régime  normal  de  l’appareil.  Nous  verrons,  dans  la  suite,  qu’un  tel  appareil  est 
en  réalité  tout  à fait  inutilisable.  Un  tel  appareil,  tout  en  étant,  en  principe,  capable  de 
voler,  est  caractérisé  par  les  propriétés  quelque  peu  gênantes,  comme,  par  exemple,  de  ne 
pouvoir  s'élever,  d’être  rabattu  vers  le  sol  par  le  moindre  vent  descendant,  de  ne  pouvoir 
effectuer  un  virage  horizontal,  etc. 

Après  ces  considérations  générales,  nous  allons  montrer  comment,  à l’aide  des  carac- 
téristiques de  Penaud  et  Lilienthal,  on. peut  juger  de  toutes  les  propriétés  et  qualités  de 
l’aéroplane,  au  point  de  vue  de  ses  divers  régimes  de  vol.  Pour  la  simplicité  de  l’exposé, 
nous  ferons  usage  des  diverses  approximations  ci-avant  indiquées  et  qui,  comme  nous 
venons  de  le  voir,  ne  portent  pas  atteinte  à la  généralité  de  la  question. 


Les  régimes  en  air  calme. 

Quand  la  masse  d’air,  dans  laquelle  se  meut  l’appareil,  est  immobile  par  rapport  à 
la  terre,  alors  v = O et  par  conséquent  : 


W = V et  6 — y. 


16  — 


Le  régime  horizontal. 

Dans  ce  cas,  la  vitesse  V de  1 appareil  est  horizontale  et  par  consécjuent  : 

Y — O. 

Les  ordonnées  des  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  se  réduisent  à : 


<I> 

(21) 

y — P 

■6  = vl 

(22  ) 

Leurs  équations  sont  donc  de  la  forme  : 

<I>  7 

V p VI  -\-  t + y 

(23) 

P 

r,i  = - = V2/. 

(24) 

Pour  un  appareil  donné*  pour  chaque  valeur  du  rapport-^  supérieure  à ym,  il  corres- 
pond un  angle  d attaque,  pour  lequel  un  régime  horizontal  peut  être  réalisé  (voir 
tîg.  2).  L angle  d attaque  im  est  le  plus  grand  angle  d'attaque,  pour  lequel  un  régime 

horizontal  peut  encore  être  réalisé.  Il  lui  correspond  la  plus  petite  valeur  du  rapport  p. 

En  cherchant  le  minimum  du  rapport  — donné  par  l'équation  (23),  on  trouve  qu'il  a lieu, 
dans  une  première  approximation,  pour  une  valeur  de  l’angle  d’attaque  égale  à : 

= \J°?  (23) 


auquel  angle  d attaque  il  correspond  une  vitesse  : 


^ Ml  ^ IM  


vL7; 


<1- 


et  une  valeur  du  rapport  p égale  à : 

^ d-  2 vim  — L d-  2 y/  g r. 


(26) 


/ 27) 


Lors  de  la  conception  et  la  construction  d’un  appareil,  il  y a intérêt  à rendre  le 
rapport  p aussi  grand  que  possible,  car  d abord,  la  vitesse  de  l'appareil  est  d autant  plus 

<I> 

grande,  qu'est  plus  grand  le  rapport  p1,  et  ensuite,  comme  nous  allons  le  montrer  ci-après, 


t.  Quand  on  accroît  le  rapport  — en  accroissant  <]>, 


la  vitesse  V de  l’appareil  croît  toujours,  mais  quand  on 


accroît  ce  rapport  en  diminuant  P,  cela  peut  ne  pas  toujours  avoir  lieu.  Considérons  = const.  et  diminuons 
le  poids  P de  l’appareil,  l’angle  d’attaque  du  régime  horizontal  va  diminuer,  mais  cela  n’entraîne  pas  nécessaire- 
ment une  augmentation  de  la  vitesse.  De  la  relation  <(>  ~ ).  V2  (ri2  -j-  ti  -f-  o)  on  voit  que  V n’augmente  quand  i 
diminue,  que  quand  le  trinôme  ri2  -t - ti  + a est  une  fonction  croissante  de  i.  Or  ce  trinôme  n’est  en  général  une 
fonction  croissante  de  i,  que  pour  / plus  grand  qu’une  certaine  valeur  i,  pour  laquelle  ce  trinôme  passe  par  un 
minimum.  Pour  i <[  i,  ce  trinôme  est  une  fonction  décroissante  de  i et  alors  une  diminution  de  l’angle  d’attaque 
entraîne  une  diminution  de  la  vitesse  de  l’appareil.  Mais  comme  généralement  l'angle  i est  très  petit,  il  se  trouve 
situé  en  dehors  de  l’intervalle  des  valeurs  que  peut  pratiquement  prendre  l’angle  d’attaque  de  l’appareil,  et  dans 
ces  conditions,  une  diminution  du  poids  de  l'appareil  entraîne  généralement  une  augmentation  de  la  vitesse  de 
son  régime  horizontal. 
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toute  une  série  rie  qualités  primordiales  de  l’aéroplane  sont  liées  cà  la  grandeur  du  rapport 
— . Mais  pour  un  type  d’appareil  donné,  les  exigences  de  la  construction,  le  rendement 


de  l’hélice  et  le  poids  de  l'unité  de  puissance  motrice, 


nous  imposent,  pour  le  rapport  — , 


une  limite  supérieure  et  que  l’on  ne  peut  pratiquement  dépasser. 

Considérons  un  appareil  d’un  type  déterminé  réduit  au  poids  normal  P0.  Si  l’appareil 
est  rationnellement  construit,  son  moteur  devra  développer  sa  puissance  normale  II„, 
quand  il  aura  atteint  son  régime  horizontal.  Soit  <1>0  la  poussée  fournie  par  l’hélice  dans 
ces  conditions.  C’est  ce  dernier  régime  que  nous  désignons  par  régime  normal  de  vol 
horizontal,  ou  plus  court,  régime  normal  de  l’appareil  considéré.  L'angle  d’attaque  de  ce 


régime  sera  désigné  par  i0 , sa  vitesse  par  V0  et  la  valeur  du  rapport 


'ho 

p-  sera 

A o 


représentée 


par  y0. 

Connaissant,  pour  un  appareil  donné,  les  valeurs  de  y et  de  //„,  on  peut  aisément 
déterminer  la  surcharge  limite  que  peut  admettre  l’appareil.  Soit  />,„  cette  surcharge.  Le 
vol  de  l’appareil  est  encore  possible  si  le  rapport  : 


'ho 


<h 


P o H-  P ni  Po  Po  -f-  pn 


U O 


Po  + P" 


n’est  pas  inférieur  à ym  et  a la  limite  : 


d'où  nous  obtenons  : 


Jh 


Po  “h  Pm 


!i  ni  1 


Pn.  ___  I/o  JJ m 

1 o • J/m 


Vu  l’importance  de  la  différence  y-ym  pour  caractériser,  comme  nous  le  verrons,  toute 
une  série  des  qualités  les  plus  importantes  de  L aéroplane,  nous  la  désignerons  par  A et 
l’appellerons  réserve  de  sustentation.  Ainsi  donc  nous  posons: 

^ — y J/m  {28) 

et  en  particulier  : 

-^o  JJ  o //ni  “ ■ ^ 1 

désignera  la  réserve  de  sustentation  qui  correspond  au  régime  normal,  ou  la  réserve 
normale  de  sustentation. 

La  surcharge  limite  pm  a alors  pour  expression  : 

Pm  = - Po-  (30) 

Nous  verrons  dans  la  suite  que  cette  surcharge-limite  ne  peut  être  pratiquement 
admise  par  l’appareil,  car  si,  avec  cette  surcharge,  l'appareil  peut  encore  voler  horizonta- 
lement, il  est  incapable  de  s’élever.  Mais  l’appareil  peut  s’élever  avec  toute  surcharge 
inférieure  à pm.  Cette  surcharge  apparaît  donc  bien,  comme  une  surcharge-limite. 

La  puissance  dépensée  pour  le  vol  horizontal  de  l’appareil  a pour  valeur  : 
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expression  dans  laquelle  on  a substitué  '1»  et  Y en  fonction  de  i,  tirés  des  équations  (23) 
et  (24).  On  verra  aisément  que  pour  l'intervalle  des  variations  de  /,  compris  entre  i0  et  la 
puissance  11  est  une  fonction  décroissante  de  i,  car  l’expression  (31)  admet  seulement  un 
minimum  pour  une  valeur  de  i supérieure  à im.  Le  régime  du  minimum  de  II  est  donc 
pratiquement  irréalisable  et  le  régime  caractérisé  par  l'angle  d'attaque  i,„ , et  que  l’on 
désigne  souvent  par  régime  de  poussée  des  hélices  rninima,  est  donc  en  même  temps  le 
régime  de  la  moindre  puissance,  pratiquement  réalisable. 


Les  régimes  de  descente  planée. 

Dans  ce  cas,  la  poussée  des  hélices  étant  supprimée  nous  avons  : 


<1>  ==  O. 

Les  ordonnées  des  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  ont  alors  pour  expressions  : 

y = — V 
V2 


COS  V 


(32) 

(33) 


et  leurs  équations  sont  par  conséquent  de  la  forme  : 


y — — % y — ri  + 1 ~b  j- 


P V2  . 

r,  i = — i. 

k cos  y 


(34) 

(35) 


En  manœuvrant  le  gouvernail  horizontal  de  manière  à faire  varier  l'angle  d'attaque 
dans  l’intervalle  de  ()  à on  peut  réaliser  toute  une  série  de  descentes  planées.  Pour 
chaque  valeur  de  l’angle  d’attaque,  lordonnée  correspondante  de  la  caractéristique  de 
Penaud  nous  donne  en  grandeur  et  signe  l'inclinaison  de  la  trajectoire,  qui  ne  peut  être 
que  descendante,  tandis  que  l ordonnée  correspondante  de  la  caractéristique  de  Lilienthal 
nous  donne  la  vitesse  de  planement. 

La  plus  petite  pente  suivant  laquelle  peut  être  effectuée  la  descente  planée  de  l’aéro- 
plane correspond  à l'angle  d'attaque  im  et  a pour  valeur  — ym. 

La  composante  verticale  de  la  vitesse  de  l'appareil  a pour  expression  : 


U 


V si 


sin 


= VY™r;-M  + ?)y 


(36. 


En  la  comparant  avec  l’expression  (31)  de  la  puissance  dépensée  pour  le  vol  horizontal 
de  l’appareil,  on  voit  que  : 

11  = P-IT,  (37) 


et  par  conséquent  le  minimum  de  U-  et  de  11  a lieu  pour  la  même  valeur  de  t,  qui, 
comme  nous  l’avons  déjà  indiqué,  est  supérieure  à im.  Le  régime  de  la  moindre  inclinaison 
de  la  trajectoire  de  la  descente  planée  est  donc,  en  même  temps,  le  régime  de  la  plus 
lente  chute  de  l’appareil,  pratiquement  réalisable. 
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La  corrélation  entre  le  régime  horizontal  et  le  régime  de  descente  planée  ayant  mêmes 
angles  d’attaques  ressort  directement.  On  voit  aisément  que  l'on  a : 

p = — tg  y (38) 

et  que  la  vitesse  de  l’appareil  dans  la  descente  planée  est  un  peu  inférieure  à la  vitesse 
du  régime  horizontal  correspondant.  Il  suffit  pour  s'en  convaincre  de  comparer  entre  elles 
les  expressions  (22)  et  (33). 


Les  régimes  de  montée  ou  de  descente. 


Considérons  un  appareil  en  plein  vol  et  admettons  que  l’on  ne  touche  pas  à l'admis- 

(I>o 

sion  des  gaz  au  moteur.  Le  rapport  ~ conservera  alors  une  valeur  invariable,  que  nous 

* O 


désignons  par  y0.  Si  dans  ces  conditions  l’angle  d'attaque  n’a  pas  la  valeur  i0,  le  vol  de 
l'appareil  ne  pourra  être  horizontal.  Il  sera  ascendant  ou  descendant.  Pour  chaque  valeur 
de  l'angle  d’attaque,  la  valeur  correspondante  de  l'inclinaison  de  la  trajectoire  nous  est 
donnée,  en  grandeur  et  signe,  dans  une  première  approximation,  par  l’expression  (17), 
Nous  avons  : 


O 


(39) 


où  y est  l’ordonnée  de  la  caractéristique  de  Penaud  qui  correspond  à l’angle  d’attaque 
envisagé.  On  voit  que  la  trajectoire  de  l’appareil  sera  ascendante  ou  descendante  suivant 
que?/  <ÿo  ou  y > y0 , c’est-à-dire  i > i0  ou  i <<  i0.  L'inclinaison  de  la  trajectoire  ascen- 
dante aura  sa  plus  grande  valeur  : 

y m ==  y o y m (40) 


quand  l’angle  d'attaque  sera  égal  à im. 

En  se  rappelant  la  définition  de  la  réserve  normal  de  sustentation  on  voit  que  : 


On  voit  ainsi  que  l’inclinaison  de  la  trajectoire  ascendante  d'un  appareil  pourra  être 
rendue  d’autant  plus  grande,  qu'est  plus  grande  sa  réserve  normale  de  sustentation. 

Quand  y0  = ym,  alors  A0  = O et  par  conséquent  ym  = O ; c’est-à-dire,  la  trajectoire 
d'un  appareil  ne  pourra  jamais  être  rendue  ascendante,  s’il  est  construit  de  telle  manière 
que  son  régime  normal  soit  le  régime  de  poussée  des  hélices  minima.  Un  tel  appareil, 
capable  de  voler  horizontalement,  sera  incapable  de  s’élever  et  par  conséquent  sera  prati- 
quement inutilisable.  Il  est  donc  de  toute  nécessité, que  tout  appareil  possède  une  certaine 
réserve  normale  de  sustentation  '. 

On  conçoit  aisément  qu'à  mesure  que  l’on  augmente  la  surcharge  d'un  appareil,  sa 
réserve  de  sustentation  diminue  et  par  cela  son  envolée  devient  de  plus  en  plus  difficile. 

1.  Dans  l’examen  des  divers  régimes  de  virage  d’un  aéroplane,  on  peut  aisément  se  convaincre  qu'un 
aéroplane,  dont  la  réserve  normale  de  sustentation  est  nulle,  ne  peut  effectuer  un  virage  horizontal.  Il 
ne  peut  virer  qu’en  descendant. 
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Ce  n’est  pas  quand  le  vol  de  l’appareil  s'effectue  suivant  la  trajectoire  de  plus  grande 
pente  y,,,,  que  l’ascension  de  l’appareil  est  la  plus  rapide.  Pour  s’en  convaincre,  envisa- 
geons la  composante  verticale  U de  la  vitesse  de  l’appareil.  Nous  avons  : 

U = V sin  y = V y = V (A„  — A)  = V (y0  - y)  (42) 

ou  bien,  en  substituant  V et  y en  fonction  de  /,  tirés  des  équations  15 h),  (16)  et  17  en  y 
considérant  W = V,  nous  obtenons  : 

1 \ ;';l ;)•  <4:i) 

Si  l’on  cherche  le  maximum  de  U,  on  trouve  qu’il  a lieu  pour  une  valeur  tM  de  l’angle 
d’attaque  délinie  par  l’équation  : 

riû  + (y o — t)  iM  — 3 a = O (44) 

dont  seule  la  racine  positive  est  à considérer. 

L’équation  ^44)  donne  pour  <M  la  valeur  : 

• — (y o — ()  + v/ (2/0  — tf  -j-  3 c , „ 

i.M  — 0 

2 /■ 

Il  est  évident  que  iM  est  supérieur  à i0.  Montrons  que  iM  est  toujours  inférieur  à im. 
Pour  cela  transformons  quelque  peu  l’équation  (44).  Remarquons  d’abord  que  : 

y»  — rU  t -r  \ (46) 

lo 

1 . u 

; (y 0 — 0 — + —t-  , (47) 

- = P,„-  (48) 

p 

En  substituant  ces  valeurs  dans  l’équation  (44),  divisée  par  r,  on  trouve  : 

P.m  “H  ^ Pm  — O 

ou  bien  encore  : 

loi  m "“j-  0 | ^ m)  hi  *1  ^ nùo  6,  (^dj 

Cette  dernière  relation  relie  entre  eux  les  trois  angles  d’attaque  i0,  iM  et  im.  En  partant 
de  cette  dernière  équation  (49),  on  voit  aisément  que  la  valeur  positive  de  t’M  qui  y satisfait 
est  inférieure  à im.  En  effet,  pour  = O le  polynôme  (49)  est  négatif.  Pour  iM  = i,„  il  se 
réduit  à : 

hn  (h>  hn)~î 

c’est-à-dire  il  est  positif.  La  valeur  positive  de  iyi  qui  annule  le  polynôme  (49)  est  donc 
nécessairement  comprise  entre  O et  im  ; elle  est  donc  nécessairement  inférieure  à im.  Par 
conséquent  : 

lo  "C  lyi  Im • 


d’où  : 


et  rappelons  que  : 


(50) 


— 21 


La  valeur  maximum  de  IT  que  nous  désignerons  par  U„  peut  aisément,  à l’aide  de 
l’équation  (44-),  être  mise  sous  la  forme  : 

U'1  1 [y  y/ y [(i/o  — t)  ~J-  — - r V/ÎM  J = ^ « 1 X Am).  (51  j 

Tandis  que  la  valeur  de  U qui  correspond  à l’angle  d’attaque  im  a pour  expression  : 

/P  r 1 


Un 


* ui  -^o 


(52  i 


et  on  a évidemment  : 


uM  > u„ 


(53) 


Ce  régime  de  la  plus  rapide  ascension  de  l’aéroplane,  caractérisé  par  l’angle  d'attaque 
iM,  n’ayant  encore,  autant  que  j’en  ai  connaissance,  jamais  été  considéré,  je  vais  m’y 
arrêter  un  instant. 

Rendons-nous  d’abord  compte  si  U,,  diffère  sensiblement  de  Um  et  pour  cela  étudions 
le  rapport  . On  voit  d'abord,  que  ce  rapport,  pour  un  appareil  déterminé,  est  fonction 

U ni 

de  i0,  ou,  autrement  parlant,  de  sa  réserve  normale  de  sustentation.  En  effet,  les  expres- 
sions (51)  et  (52)  de  U„  et  de  Um  peuvent,  à l'aide  des  relations  (47)  et  (48),  être  mises 
sous  la  forme  : 


UM  = 2/3 


2 VL 


/ P po-  + 

V a L v^'m 

P + î~m  n /—  I 

- ■;  "--/r-  — 2 VU. 

K L lo  V J 

En  divisant  la  première  de  ces  expressions  par  la  seconde  nous  obtenons  : 

i*  o + fi 


U,„  = r y/'F 


(55) 


^ 9 q ?0  V 

Um  ' P0  H-  Lu 


— 2 


u y 


— 2 y//,, 


(56) 


Pour  un  appareil  déterminé,  im  est  une  grandeur  constante  et  parfaitement  déterminée, 
tandis  que  iM  est  une  fonction  de  i0,  qui  nous  est  donnée  par  l’équation  (49).  Désignons 
par  n le  rapport  de  im  à i,  c’est-à-dire  considérons  : 


(57) 


et  en  particulier,  posons  : 


On  voit  aisément  que  toujours  : 


(58) 


n > 1. 


(59; 


Inéquation  (49)  se  met  alors  sous  la  forme  : 

(-)’  + ("»+  - ) - 

\im  / \ n0J  im 


3 = 0 ; 


d’où  nous  obtenons  : 


^ M 


(OU, 


(61) 


En  éliminant  i0,  de  l'équation  (56),  à l'aide  de  l’expression  (58  , on  obtient  : 


L’ensemble  des  deux  relations  (61  ) et 
compte  comment  varie  le  rapport  ^ avec  n 

U ni 


(62)  nous  permet  de  nous  rendre  aisément 
o,  ou  bien,  autrement  parlant,  avec  i0. 


Pour  suivre  plus  aisément  la  variation  du  rapport 


Um 

u,„ 


nous  l’avons  représenté  gra- 


phiquement sur  la  figure  3.  En  ordonnée  on  a porté  le  rapport  = n0eten  abscisses  im  a 

lo 

été  pris  pour  unité.  Les  abscisses  des  courbes  I.  Il  et  III  de  cette  figure  nous  donnent 

respectivement,  en  fonction  de  n0.  les  valeurs  de  i0,  iM  = ^ et  enfin  . 

Um 


Pour  n0  — 1,  on  a i0  = im  et  UM  = Um.  Les  trois  courbes  I,  II  et  III  passent  donc 
toutes  par  le  point  de  coordonnées  (1 ,1),  qui  sur  la  figure  3,  a été  désigné  par  C 1 . 

On  voit,  à la  simple  inspection  de  la  courbe  III,  que  UM  ne  diffère  pas  beaucoup,  en 
général,  de  Uni. 

La  courbe  I est  une  hyperbole  équilatérale  passant  par  le  point  C et  ayant  les  axes  de 
coordonnées  pour  asymptotes.  Ceci  résulte  directement  de  ce  que  im  est  une  grandeur 
constante  et  que  : 


nj  n 


La  courbe  II,  qui  nous  donne  /„  en  fonction  de  n0,  étant  de  très  faible  courbure,  dans 
l’intervalle  des  variations  de  n0  que  l'on  peut  avoir  à considérer,  peut,  dans  une  première 

approximation,  être  remplacée  par  une  droite  joignant  le  point  C au  point  ayant  pour 

abscisse  et  5 pour  ordonnée.  Cette  droite  est  représentée  sur  la  figure  3. 

Si  l'on  coupe  les  deux  courbes  I,  II  et  la  parallèle  à l'axe  des  ordonnées  passant  par 
le  point  C,  par  une  transversale  parallèle  à l’axe  des  abscisses,  les  abscisses  des  points 
d’intersection  nous  donnent  directement  les  positions  relatives  des  trois  angles  d’attaque 
i0,  L,  et  /m,  tels  que  l’on  aurait  à les  considérer  sur  la  caractéristique  de  Penaud.  Il  est 
donc  fort  commode  de  faire  coïncider  le  point  C de  la  figure  3 avec  le  point  m de  la  carac- 
téristique de  Penaud,  ce  qui  a été  fait  sur  la  figure  2.  Pour  chaque  valeur  de  z0,  nous  pou- 
vons alors  directement  déterminer  la  valeur  de  l’angle  d’attaque  iM,  qui  correspond  au 

1.  Dans  notre  manière  d’envisager  les  choses,  le  fait  que  le  point  C a pour  coordonnées  (1,1)  nous  tixe  les 
échelles  des  abscisses  et  des  ordonnées. 
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régime  de  la  plus  rapide  ascension  de  l'aéroplane.  Pour  cela,  il  suffit  de  prolonger  l’or- 
donnée du  point  de  la  caractéristique  de  Penaud,  qui  correspond  au  régime  envisagé, 


jusqu’à  son  intersection  avec  1 hyperbole  I et  de  mener  ensuite  par  ce  point  une  parallèle  à 
l’axe  des  abscisses  ; l’abscisse  du  point  d’intersection  de  cette  dernière  droite  avec  la  droite 
II,  nous  donne  directement  la  valeur  cherchée  de  l'angle  d'attaque  tM.  Ayant  déterminé 


caractéristique  de  Eilienthal 1 nous  donnera  la  valeur  de  la  vitesse  'N  „ qui  correspond 
a ce  régime,  et  la  caractéristique  de  Penaud  nous  donnera  alors  la  valeur  correspondante 
de  U„,  car  cette  vitesse  ascensionnelle  maxima  a pour  expression,  ainsi  que  nous  l'avons 
déjà  indiqué  : 

U„  = (A0  — A*)  VM. 

Ainsi  se  trouveront  déterminés  tous  les  éléments  du  régime  de  vitesse  ascensionnelle 
maxima. 

Examinons  encore  comment  varie  U au  voisinage  de  sa  valeur  maxima  UM.  Pour  cela 
transformons  quelque  peu  l'expression  (43)  de  U.  A l’aide  des  expressions  (47)  et  (48) 
on  met  directement  U sous  la  forme  : 


et  en  faisant  usage  des  relations  (57)  et  (58)  l'expression  de  U se  met  sous  la  forme  : 

TT  _ „ \t  ; («o  — n)  (n  n0  — 1) 

^ f ' m / — 

n0  y n 

ou  bien  encore  : 

U _ (n0  — n)  (n  n0  — 1) 
r ^ m lm  n„  \ / n 

expression  qui  nous  permet  d'étudier  aisément  la  variation  de  U en  fonction  de  i,  pour 
diverses  valeurs  de  i0. 

Sur  la  figure  4 on  a tracé  une  série  de  courbes  donnant  la  valeur  de  U divisée  par  la 
grandeur  rVmim,  constante  pour  un  appareil  déterminé,  en  fonction  de  i pour  diverses 
valeurs  de  i0. 


De  la  simple  inspection  de  ces  courbes  il  ressort  que  d’abord  la  valeur  maxima  U„  de 
la  vitesse  ascensionnelle  d’un  appareil  croît  rapidement  avec  le  rapport  n0,  ou  en  d'autres 
termes  avec  la  réserve  normale  de  sustentation  A0  de  l'appareil.  Ceci  ressort  du  reste  déjà 
du  fait  que  (JM  est,  en  général,  légèrement  supérieur  à U„,  et  que  nous  avons  : 


On  voit  ensuite,  que  quand  on  fait  varier  l'angle  d'attaque  à partir  de  sa  valeur  i0, 
la  vitesse  ascensionnelle  croît  d'autant  plus  rapidement  qu'est  plus  grande  la  réserve  nor- 

1.  Il  est  à noter  qu’à  chaque  valeur  du  poids  P,  correspond  une  caractéristique  de  Lilienthal  (voir  équa- 
tions (12)  et  (20).  Pour  se  rendre  compte  comment  varie  la  vitesse  de  l'appareil  dans  différentes  conditions 
pour  diverses  charges  de  ce  dernier,  on  tracera  toute  une  série  de  caractéristiques  de  Lilienthal  pour  P variant 
de  P„  à P0  + pm,  de  10  en  10  kilog.,  par  exemple.  Pour  chaque  valeur  de  P les  vitesses  nous  seront  données 
par  les  ordonnées  de  la  caractéristique  correspondante.  Sur  la  ligure  2,  pour  la  clarté  de  cette  dernière,  nous 
n’avons  tracé  qu'une  caractéristique  de  Lilienthal.  Dans  le  cas  où  P varie,  on  peut  considérer  que  l'on  change 
l’échelle  des  ordonnées  de  celte  caractéristique. 


male  de  sustentation.  L’accroissement  rapide  de  la  vitesse  ascensionnelle  d’un  appareil 
pour  une  petite  variation  de  l’angle  d’attaque  caractérise  la  facilité  de  son  envolée. 

On  voit  enfin,  qu’il  existe  un  certain  intervalle  des  variations  de  l’angle  d’attaque  et 
dont  i,„  est  l'une  des  bornes,  dans  lequel  la  vitesse  ascensionnelle  U garde  une  valeur 
peu  dilférente  de  sa  valeur  maxima  et  que  cet  intervalle  croît  avec  le  rapport  n0et  par  con- 


séquent avec  la  réserve  normale  de  sustentation.  Le  fait  pour  un  appareil  de  posséder  un 
assez  large  intervalle  de  variation  de  l’angle  d attaque,  dans  lequel  sa  vitesse  ascension- 
nelle conserve  une  valeur  voisine  de  sa  valeur  maxima,  doit  être  considéré  comme  une 
importante  qualité  de  l’aéroplane. 


Un  voit  ainsi  comme  sont  nombreuses  les  qualités  de  l’aéroplane  qui  sont  liées  à la 
grandeur  de  sa  réserve  normale  de  sustentation. 

L importance  des  considérations  qui  précèdent,  ressortira  encore  mieux,  quand  nous 
aurons  examiné  l’influence  du  vent  sur  le  vol  de  l’aéroplane. 


Les  régimes  par  vent  régulier. 

Quelle  que  soit  la  vitesse  v de  la  masse  d'air  qui  contient  l’appareil,  la  vitesse  rela- 
tive W de  ce  dernier  conserve  toujours,  en  grandeur  et  direction,  une  valeur  invariable, 
tant  qu  on  laisse  invariable  l'angle  d’attaque  ; le  régime  correspondant  à cet  angle  d at- 
taque étant  considéré  comme  établi.  Ce  fait  ressort  directement  des  équations  générales 
(6a)  et  (6 b)  d’un  régime  quelconque  de  l’aéroplane.  Cette  remarque  suffit  pour  se  rendre 
entièrement  compte  de  l influence  que  peut  avoir  le  vent  sur  le  vol  de  l'aéroplane. 

Envisageons  un  aéroplane  réduit  à son  poids  normal  P0  et  considérons-le  en  plein 
vol,  son  angle  d’attaque  ayant  pai* exemple  une  valeur  i,  supérieur  a i0.  A l’aide  des  carac- 
téristiques de  Penaud  et  Lilienthal,  nous  pouvons  déterminer  tant  W en  grandeur,  que 
1 inclinaison  y de  VV  sur  l’horizon,  qui  dans  le  cas  considéré  est  nécessairement  posi- 


¥ 
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tive.  Soit  maintenant  v,  la  vitesse  du  vent.  La  vitesse  V de  l’appareil  par  rapport  à la 
terre  nous  est  directement  donnée  par  la  somme  géométrique  : 

V = W + 7, 

opération  qui  est  représentée  sur  la  figure  5.  Désignons  respectivement  par  Wn  et  un,  les 
composantes  verticales  de  W et  de  v.  On  voit  que  V sera  une  vitesse  ascendante,  horizon- 
tale ou  descendante  suivant  que 

wn  > vn,  W»  = vn  ou  W„  < vn. 

Envisageons  encore  un  appareil  qui,  ayant  atteint  son  régime  normal  en  air  calme, 
rencontre  tout  d’un  coup  un  vent  descendant,  c’est-à-dire  passe  tout  d'un  coup  dans  une 
masse  d’air  animée  d’une  vitesse  descendante  v.  Pour  combattre  l’entraînement  de  l’ap- 
pareil vei's  le  sol,  le  pilote  devra,  en  cabrant  son  gouvernail,  donner  à l'appareil  une 
certaine  vitesse  ascensionnelle  et  il  est  aisé  de  voir  que  la  plus  grande  valeur  de  t>n,  qu’un 
appareil  peut  encore  subir  tout  en  conservant  une  trajectoire  horizontale,  nous  est  fixée 
par  la  valeur  maximum  de  W„  qui  n’est  autre  que  la  vitesse  ascensionnelle  maxima  UM. 


Ainsi  donc  on  pourra  encore  assurer  une  trajectoire  horizontale  à un  aéroplane,  c'est-à- 
dire  l'appareil  ne  sera  pas  rabattu  vers  le  sol,  tant  que  : 

Un  < U,. 

On  voit  ainsi  toute  la  nécessité  qu'il  y a de  doter  tout  aéroplane  d'une  certaine 
réserve  normale  de  sustentation,  puisque  UM  croît  avec  A0. 

De  même  on  peut  aisément  se  rendre  compte  de  l'influence  du  vent  sur  la  descente 
planée  de  l’aéroplane.  Déterminons  par  exemple  quel  est  le  vent  qui  peut  rendre  ascen- 
dante la  trajectoire  de  planement  d'un  appareil.  Soit  i l'angle  d’attaque  sous  lequel  s’el- 
fectue  le  planement.  A l’aide  des  caractéristiques  de  Penaud  et  Lilienthal  nous  détermi- 
nons W et  y-  Sur  la  figure  h on  a représenté  W ainsi  déterminé,  en  grandeur  et  direction. 
Soit  v la  vitesse  du  vent.  De  l’extrémité  de  W comme  centre  traçons  un  cercle  de  rayon 
v.  Si  ce  cercle  coupe  l'horizontale  menée  par  l’origine  de  W,  alors  V sera  une  vitesse 


ascendante,  quand  v en  direction  sera  compris  dans  l’angle  AWB,  A et  B étant  les 
deux  points  d’intersection  précités.  Il  faut  donc  que  vn  soit  supérieur  à W„,  c’est-à-dire  : 

Un  > Wu 

pour  que  la  trajectoire  de  planement  puisse  être  rendue  ascendante.  v„  pourra  être 
d’autant  plus  petit  que  y et  W seront  petits.  C’est  donc  pour  le  régime  caractérisé  par 
l'angle  d’attaque  t,„ , qu’il  faudra  un  moindre  vent  pour  rendre  ascendante  la  trajectoire 
de  planement. 


Les  bases  de  l’appréciation  rationnelle  des  aéroplanes. 

Si  nous  jetons  un  coup  d'œil  rétrospectif  sur  tout  ce  qui  précède,  nous  voyons  que 
la  réserve  normale  de  sustentation  apparaît  comme  une  des  plus  importantes  caractéristiques 
de  l’aéroplane. 

La  réserve  normale  de  sustentation  nous  permet  d'apprécier  d’abord  la  surcharge- 
limite  que  peut  admettre  un  appareil.  Elle  mesure  ensuite  la  plus  grande  inclinaison  de 
la  trajectoire  ascendante  qu’il  est  possible  de  donner  à l’appareil.  Elle  nous  permet 
encore  de  juger  de  la  vitesse  ascensionnelle  maxima  d’un  appareil  et  enfin  elle  peut 
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servir  de  hase  d’appréciation  pour  la  capacité  de  l’aéroplane  à résister  aux  vents  descen- 
dants. La  réserve  normale  de  sustentation  se  dégage  ainsi  comme  un  critère  décisif  de 
l’appréciation  comparative  des  aéroplanes  au  point  de  vue  de  leur  perfection  comme 
machines  volantes. 


Considérons  deux  appareils  de  même  poids  normal  P0  et  de  poussée  normale  des 
hélices  <I>0,  ou  plus  généralement  deux  appareils  pour  lesquels  les  rapports  -pA  ont  même 

A O 

valeur  y0.  On  conçoit  aisément  que  de  deux  tels  appareils,  on  devra  considérer  comme 
le  plus  rationnellement  établi,  comme  le  plus  approprié  à sa  désignation  même,  celui  qui 
fournira  une  plus  grande  vitesse  et  aura  une  plus  grande  réserve  normale  de  sustenta- 
tion. Pour  tous  les  régimes,  la  vitesse  de  l’appareil  sera  d’autant  plus  grande  que  sa 
vitesse  Vm  sera  plus  grande.  Par  conséquent  nous  pouvons  considérer  la  valeur  du  produit 
A0Vm  comme  terme  d’appréciation  décisif  de  la  supériorité  d’un  appareil  comparati- 
vement à un  autre. 

....  <I»0 

En  ce  qui  concerne  la  comparaison  d appareils,  dont  les  rapports  — ^ ont  des  valeurs 

A o 


différentes,  nous  devons  remarquer  que  le  rapport  -p^’  et  avec  lui  la  réserve  normale  de 

A A 


sustentation  A„,  peut  toujours,  dans  une  certaine  mesure,  être  augmenté  en  ayant  recours 
à un  moteur  de  plus  grande  puissance,  mais  ce  fait  ne  caractérise  pas  une  amélioration 
de  l’aéroplane  lui-même.  Il  apparaît  donc  comme  nécessaire  de  ramener,  dans  ce  cas,  la 
valeur  du  produit  A0V„,  à une  même  valeur  de  î/0,  ce  qui  revient  à considérer  la  grandeur  : 


^ O Vm  Q 

?/o  _ 


que  nous  désignons  par  Q et  que  nous  proposons  d’appeler  qualité  aérodynamique  d'un 
aéroplane,  comme  grandeur  caractéristique  de  la  perfection  d’un  aéroplane. 

On  verra  aisément  (pie  la  qualité  aérodynamique  Q ainsi  définie  nous  donne  effecti- 
vement une  appréciation  numérique  globale  et  comparative  de  toutes  les  propriétés  et 
qualités  fondamentales  de  l’aéroplane  au  point  de  vue  de  ses  régimes,  et  que  c’est  vrai- 
ment la  perfection  de  l’appareil  dans  sa  conception  et  construction  comme  appareil  volant 
que  la  qualité  aérodynamique  caractérise. 

Saint-Pétersbourg,  août  1912. 

Georges  de  Bothezat. 
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